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INFORME 1170

SISTEMAS DE COMUNICACIONE§ MOVILES POR SATELITE
QUE UTILIZAN ORBITAS ELIPTICAS MUY INCLINADAS

(Cuestién 84/8)
(1990)

L. Introduccidn

Los actuales sistemas de comunicaciones méviles por satédlite se basan
en el empleo de satélites emplazados en érbita geoestacionaria, que
funcionan en frecuencias de la banda 9 y que utilizan terminales méviles con
antenas omnidireccionales de baja ganancia o antenas orientables de elevada
ganancia. La érbita de los satélites geoestacionarios puede suministrar
virtualmente una cobertura global en las latitudes comprendidas entre,
aproximadamente, 75° Norte y 75° Sur, haciendo uso de tres satélites y es muy
adecuada para la mayoria de las aplicaciones méviles maritimas y aeronduticas.

Sin embargo, el 4ngulo de elevacién disminuye no sélo al aumentar la
latitud de la estacién terrena mévil sino también al aumentar las diferencias
entre las longitudes del satélite y de la estacién terrena mévil (véase la
Figura 1).

Por definicién de la zona de cobertura, los dngulos de elevacién en
los extremos de la zona de cobertura son muy pequeiios y los terminales méviles
pueden tener graves problemas debidos a los efectos de propagacién por trayectos
miltiples y a la obstruccién y ensombrecimiento de la sefial, siendo estos dos
ultimos de especial importancia en los sistemas del Servicio Mévil Terrestre por
Satélite (SMTS) [Reudink, 1983]. Para este servicio, puede resultar mds adecuado
utilizar otras 6rbitas de satélite, que permitan a los terminales méviles
ubicados en latitudes elevadas, incluidas las regiones polares, funcionar con
mayores dngulos de elevacién hacia los satélites.

Este Informe considera estas 6rbitas de satélite alternativas y en su
Anexo I describe un sistema estudiado actualmente en el Reino Unido
[Norbury, 1986], que prevé la utilizacién de una érbita de tipo Molniya
[Chernyvski y Bartenov, 1978]. Se han realizado también otros estudios en el
Reino Unido [Howe, 1986].
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R: Distancia del satélite en funcién de:

- la longitud relativa de la estacién mdvil, es decir, la diferencia
entre la longitud de la estacion y la del satélite, y

- la latitud de la estacion mévil

2. Orbjitas de satélite a vas

2.1 atélites de 6rbita baj

Son posibles varias configuraciones orbitales de satélite alternativas
que permiten una utilizacién mds econdmica de la p.i.r.e. del satélite, en parte
por eliminarse la necesidad de prever desvanecimiento multitrayecto. Se han
investigado [Berretta, 1984] varios sistemas que permiten la cobertura polar.
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2.2 Orxbitas elipticas i inada

Se examina la utilizacidn de Srbitas elipticas inclinadas para los
satélites no gecestacionarios con preferencia a las drbitas circulares porgue, 2
menos que la altitud del satélite de érbita circular fuese muy elevada, el
tiempo de acceso seria limitado, y ademds los terminales méviles exigirian la
incorporacién de antenas de seguimiento relativamente costosas o de antenas de

haz muy ancho (de baja ganancia). Las érbitas elipticas inclinadas que hasta la
fecha han sido estudiadas son:

- las 6rbitas de 12 horas, tales como MOLNIYA, LOOPUS
[Dondl, 1984];

- las 6rbitas de 24 horas, tales como TUNDRA [Collins y
otros, 1984], SYCOMORES [Dulk, Rouffet y otros, 1988].

Son posibles otros tipos de 6rbitas elipticas inclinadas.

Sin embargo, los satélites en é6rbitas elipticas inclinadas poseen una
velocidad relativamente reducida en las proximidades del apogeo y si a esto se une
la velocidad de rotacién de la Tierra como consecuencia parecerd que el satélite
es casi geocestacionario en una determinada zona geogrdfica y durante una parte
importante de su periodo orbital; fenémeno conocido con el nombre de "apogeo
de reposo”.

Si el periodo es sincrono o subsincrono, este efecto volverd a aparecer
en la misma longitud en dias sucesivos, pero en general la precesidn de la
linea de 4psides har4 cambiar lentamente la latitud a la que aparece el apogeo.
No obstante, para una inclinacién particular de aproximadamente 63° el efecto
puede minimizarse o suprimirse, pudiendo asi conseguirse la coherencia de la
érbita. Sin embargo, para satisfacer una necesidad de servicio dada, deben
considerarse los cuatro factores de la Srbita: inclinacidn, excentricidad,
argumento de perigeo y los efectos de las perturbaciones orbitales.

En el cuadro siguiente se ejemplifican las érbitas MOLNIYA, LOOPUS,
TUNDRA y SYCOMORES, que tienen una inclinacién de unos 63°:

CUADRO I
Tipo de 6rbita Molniya Tundra Loopus Sycomores
(3 satélites) (3 satélites) (2 satélites)
Periodo orbital 12 horas 24 horas 12 horas 24 horas
Altitud de apogeo | 39.500 km 46.300 km 39.100 km 50.600 km
Altitud de perigeo- 1.000 km 25.300 km 1.240 km 21.000 km

En el Reino Unido se han realizado investigaciones sobre la aplicacién
de los satélites en o6rbitas elipticas inclinadas [Gardiner, CERS, 1986 y mds
recientemente sobre un sistema basado en la utilizacién de la érbita Molniya,
como se describe en el Anexo I.
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Con estas dOrbitas de satélite la obstruccidén debida a edificaciones,
montafias y otro tipo de obstaculos puede soslayarse considerablemente gracias
al gran angulo de elevacidén hacia el satélite que en muchas partes de Europa,
por ejemplo, puede ser superior a 500. Por consiguiente en esas zonas se podria
considerar el uso del SMTS con terminales mdviles de bajo coste y antenas
relativamente sencillas de elevada ganancia, sin sequimiento. Ademd3s aquedan
eliminados o reducidos al minimo los efectos de la Propagacidn multitravecto

En consecuencia, pueden lograrse margenes de enlace mejores, lo que
supone una reduccidén en la p.i.r.e. del satélite y permite también la utilizacidn
de una antena direccional con ganancias de hasta 10 dBi. :

Aunque es preciso prever varios satélites en un sistema para lograr una
cobertura de 24 horas, la energia necesaria en el lanzamiento para ubicar un
satélite equivalente en una érbita eliptica inclinada es inferior a la que es
necesaria en el caso de un satélite geoestacionario. Para la dérbita Molniyase
necesita aproximadamente la mitad de la que es necesaria en el caso de un

satélite geoestacionario. Se requiere un mayor estudio de las energias de
lanzamiento relativas.

Otra cuestién que habra que estudiar es la complejidad y el coste que
supone la utilizacidén de varios satélites.

Por otro lado, es importante no pasar por alto las consideraciones
econémicas de la seccién espacial en relacién a los satélites geoestaciomarios. A
efectos de la seguridad de un sistema, seguridad que es necesaria en la mayoria
de las aplicaciones comerciales, se precisa mantener en orbita satélites de
reserva, para lo que pueden también requerirse facilidades STT. Se requiere
ulterior estudio acerca de la mejor manera de lograrlo.

2.3 Necesidades de seguimjento para las estaciones de base

Las estaciones de base presentardn, en la mayoria de los casos, la
desventaja de necesitar dos antenas, una para el seguimiento del satélite que se
aleja y la otra para sintonizar las serfiales del satélite que se acerca.
Solamente la configuracién Loopus obvia este problema disponiendo
simultdneamente a los satélites "entrante" y "saliente"” en el interior de un
solo haz de antena de alta ganancia de la estacidén terrena en el punto de la
conmutacidén de un satélite a otro.

3. La 6rbita Molniya

En la Figura 2 se indica la relacidén entre la dérbita Molniya de 12 horas
y la érbita geoestacionaria. Esta 6rbita eliptica muy inclinada proporciona una
posicién del satélite cercano al cénit durante 8 de las 12 horas de su duracién,
visto desde la Tierra en latitudes medias. En la é6rbita siguiente, proporciona
otras 8 horas a una zona que se halle situada en la misma latitud pero separada
una longitud de 180°, antes de volver en la tercera 6rbita a su posicidn
original con respecto a la Tierra. La cobertura de una zona durante las 24 horas
exige el emplazamiento de tres satélites situados en tres planos a 120° uno de
otro. Este mismo sistema proporcionaria una cobertura de 24 horas a la otra zona
mencionada anteriormente.

lLa traza que van dejando sobre la Tierra los satélites en esta érbita
aparece en la Figura 3, con indicacién del tiempo en horas transcurrido desde su
paso por un perigeo. Puede observarse que el satélite pasa unas 8 hoFas cada dia
situado en un espacio del cielo de unos pocos grados en torno a un mismo punto.

Los angulos de elevacién grandes para los paises de latitudes més
elevadas como los de Europa septentrional, y para las regiones polares aparecen
en la Figura 4 que muestra la Tierra vista desde el satélite situado en un
apogeo a 3,5° de longitud Oeste; en la Figura 5 pue?e obﬁervarse la misma vista
desde la posicién equivalente del satélite geoestacionario.
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4. La 6rbita SYCOMORES

Esta 6rbita proporciona una posicién del satélite casi cenital cuando
se observa desde la Tierra a latitudes medias y altas, comparables a las
latitudes geogrdficas europeas, durante 12 de las 24 horas de su periodo. En la
6rbita siguiente proporciona otras 12 horas para la misma regién exactamente.

La cobertura de una regién 24 horas al dia requiere dos satélites, en
dos 6rbitas, con nodos ascendentes separados 180°.

La posicién del plano de la é6rbita se muestra en la Figura 6.

La traza que van dejando sobre la Tierra los satélites en esta 6rbita
aparece en la Figura 7, con indicacién del tiempo en horas transcurrido desde su
paso por un perigeo. Puede observarse que el satélite pasa unas 12 horas cada
dia situado en un espacio del cielo de unos pocos grados en torno a un mismo
punto.
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5. Ventajas e inconvenientes de las é6rbitas de 12 horas v de 24 horas

En cuanto a las transmisiones, no existen diferencias realmente
significativas entre las 6rbitas con periodo de 12 horas y las que tienen un
periodo de 24 horas. Existe mds bien un conjunto de inconvenientes y ventajas
mutuos. La eleccién de una érbita para establecer un sistema de comunicaciones

con los méviles terrestres serd el fruto de un compromiso técnico-econdmico,
inevitable en toda misién.

Para garantizar una cobertura regional permanente en latitudes medias y
altas, el numero de satélites necesarios en una 6rbita "de 24 horas" es inferior
al de satélites en 6rbita "de 12 horas", permaneciendo el resto de cosas igual
(valores caracteristicos: dos satélites en una érbita de 24 horas, y 3 en una
érbita de 12 horas). Esto se debe a que el satélite en 6rbita de 24 horas tiene
una cobertura mds amplia, en un determinado instante, y un periodo de
visibilidad mayor en cada pasada.

Los efectos Doppler en la 6rbita "de 24 horas" son bastante menores que
en la 6rbita "de 12 horas"; incluso después de la compensacién, una parte de la
banda utilizable se ve afectada de hecho por el efecto Doppler, reduciéndose

asi la capacidad del sistema en cuanto a numero de radiocanales disponibles en
una anchura de banda determinada.

Sin embargo, para una capacidad de lanzamiento determinada, el peso de
la carga util, disponible al principio de la vida util en una é6rbita
"de 24 horas", es algo inferior al correspondiente en la 6rbita "de 12 horas".
Las perturbaciones debidas al campo de gravitacidén terrestre en los satélites en
6rbita "de 12 horas" son superiores a las de los satélites "de 24 horas". Las
perturbaciones lunares/solares de los satélites en 6rbita "de 24 horas" son
ligeramente superiores a las de los satélites en 6rbita "de 12 horas". Puesto
que la frenada atmosférica se hace sentir a altitudes inferiores a 1.000 km, las
6rbitas de los satélites de tipo MOLNIYA se ven afectadas al atravesar el
perigeo. Los efectos perjudiciales de las travesias de los cinturones de
radiacién que rodean la Tierra revisten mayor importancia en los satélites con
6rbita "de 12 horas" que en los satélites con é6rbita de 24 horas.

6. c {cion de £ { 1 jes d 1 . :

La interferencia entre dos redes que utilizan satélites
geoestacionarios y no geoestacionarios es probablemente muy dificil de evitar si
las dos redes dan servicios simultineamente a las mismas zonas geogrdficas, dado
que las antenas de las estaciones terrenas del servicio mévil suelen ser de
haces anchos. No obstante, las redes pueden aislarse (como se sugiere en el
Informe 455-4) desactivando la estacién espacial no geoestacionaria con tiempo
suficiente para evitar que ilumine la zona o zonas de servicio de la red de
satélites geoestacionarios.

Cuando las zonas de servicio de las dos redes no se superponen, la

comparticioén puede ser factible si se utilizan antenas de estacién terrena espacial
directivas. :

Es preciso un estudio ulterior para determinar en qué medida algunos
pardmetros, tales como la latitud de las zonas cubiertas, la ganancia de la
antena de la estacién terrena o las técnicas de acceso miltiple tales como la
AMDC pueden permitir la comparticién de frecuencias entre dos redes que utilicen
satélites geoestacionarios y no geoestacionarios.
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7. Areas de e os teri S

La aplicacién de estas o6rbitas elipticas muy inclinadas para las
comunicaciones méviles plantea cierto numero de problemas técnicos que necesitan
estudiarse. Entre estos estudios cabe citar:

- las consideraciones de comparticién de frecuencia, especialmente si
la misma banda de frecuencia se utiliza para operaciones
geoestacionarias;

- la definicién de mdrgenes de enlace para grandes dngulos de
elevacién en zonas urbanas, suburbanas y en el campo, en la
banda 9;

- los desplazamientos Doppler debidos a la elevada velocidad relativa
del vehiculo espacial y los métodos de correccion;

- el mantenimiento de comunicaciones, especialmente durante el paso de
un satélite a otro;

- los dafios producidos por la radiacién debidos al paso del vehiculo
espacial a través del cinturén de protones de elevada densidad
cercano a la Tierra;

- el mantenimiento de la cobertura terrena mediante antenas de
seguimiento instaladas en el satélite o mediante la posibilicdad
de maniocbra de éste;

- el mantenimiento de la estabilidad de la 6rbita, dados los efectos
de las pertubaciones en todo el sistema y las dificultades
consiguientes para la planificacion del sistema;

- el mantenimiento del curso continuo del trdfico con un sistema de
satélites miltiples:

- los métodos para garantizar una alta disponibilidad;

- las diferencias entre los diversos sistemas de 6rbitas de
12 6 24 horas;

- las repercusiones que tiene en el conjunto del satélite la necesidad
de efectuar maniobras de mantenimiento en posicidn:

- el estudio de las necesidades de energia de lanzamiento.

8. Conclusion

Convendrd explorar a fondo las posibilidades de emplear érbitas
elipticas muy inclinadas para prestar determinados servicios, especialmente a
elevadas altitudes, y para ampliar el alcance técnico existente o previsto. Este
Informe : puede servir de base para ello.
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ANEXO I
Reino Unido

ESTUDIO DE UN DISENO DE CARGA UTIL EXPERIMENTAL UTILIZANDO
UNA ORBITA DEL TIPO MOLNYA

1. Introduccion

El objetivo de la fase actual de este estudio es el de proporcionar un
diserio de carga util para las demostraciones de "prueba del concepto" de un
sistema mévil terrestre por satélite que utiliza una 6rbita Molnya. La carga
atil proyectada considerada se basa en el empleo de técnicas de procesamiento a
bordo que tal vez podrian aplicarse a una segunda generacidén de satélites
situados en érbitas muy excéntricas.

2. Dise de la ca uti

En la fig. 8 se indican las caracteristicas esenciales del disetio de
la carga util. A continuacién se describen con mds detalle algunos puntos:

- la antena es un reflector sencillo de 1,5 m de didmetro con
alimentacién central. La orientacién necesaria de la antena para
establecer la punteria en la dérbita Molnya se obtiene mediante
maniobras del vehiculo espacial;

- la potencia del transmisor necesaria para lograr un margen de
enlace adecuado es de 10 a 20 vatios dependiendo de la velocidad
de datos. Este valor se obtiene facilmente con la actual
tecnologia disponible en 1,5 GHz;

- la carga util debe incluir una completa demodulacién y
decodificacién de las serfiales recibidas con una cierta variedad
de tipos de modulacién tales como MDPB, MDP-4 y
MDP-4 desplazada, obtenidos mediante soporte logico a bordo.
Debe ser posible volver a programar el soporte légico desde el
control de Tierra asi como decodificar una cierta variedad de
esquemas de codificacidn tales como la decodificacidén de peso
minimo de los cdédigos Reed-Solomon;

- un microprocesador a bordo controla una memoria tampén que
permite la posibilidad de volver a dar nuevo formato a los datos 7
retransmitir la modulacién y los esquemas de codificacién con
independencia del canal del enlace ascendente;

- los esquemas de acceso estudiados son:

a) MDT, del enlace descendente a las estaciones méviles
empleando AMDT en el trayecto de retorno desde la estacioén
mévil al satélite;

b) MDT del enlace descendente a las estaciones méviles
y SCPC en el enlace ascendente. Este esquema exigiria el
empleo de un multiplexor transversal digital en paralelo
con los médulos de decodificacién y demodulacién AMDT. En
los cuadros II a V se sefialan los balances del enlace
propuestos para los diversos esquemas (estaciodn mévil hacia
y desde el satélite);
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la carga util, en virtud de los canales dobles para cada sistema
de acceso, permite el funcionamiento en modo duplex.

Tanto los canales de la estacién de base al satélite como los del
satélite a la estacioén movil funcionan en la banda de 1,5 GHz;

son posibles variaciones de la frecuencia de reloj a 64, 256

y 512 kbit/s. La maxima frecuencia proporcionard un adecuado
margen del enlace con una tasa de errores razonable, siempre que
se utilice codificacién (cabe suponer ganancias entre 2 y 4 dB);
el movimiento del satélite en la o6rbita Molnya origina
desplazamientos por efecto Doppler en las seflales transmitidas y
recibidas por el satélite. Se pretende compensar a bordo este
efecto controlando las frecuencias de los osciladores locales en

el propio vehiculo espacial o por correcciones desde el control
de Tierra;

se estd considerando la implantacién de subsistemas de RF (con
excepcidén de los amplificadores de potencia) en circuitos
integrados monoliticos de microondas;

en una misma trama de tiempo pueden acomodarse diversas clases de
trdfico tales como mensajes codificados de corta duracién,
seflales vocales, facsimil, etc., variando simplemente la longitud
del intervalo de tiempo atribuido a cada servicio individual;

la capacidad total del sistema, utilizando codificacién de la
sefnal vocal digital de unos 4,8 kbit/s, serd aproximadamente
de 50 canales vocales.

in 6vi
Utilizando un conjunto de antenas de placas montado sobre el
techo del vehiculo y con su eje apuntando verticalmente se

obtiene una antena de estacién movil con ganancia de unos 15 dB y
anchura de haz a 3 dB de + 15°;

la potencia en RF del transmisor mévil es aproximadamente 20 W;

los terminales méviles tendrdn la opcién de funcionamiento en los
modos MDT/AMDT o MDT/SCPC.



CANALES DE LA ESTACION MOVIL AL SATELITE ~.

Procesador
a bordo

CANAIES DE LA ESTACION DE BASE AL SATELITE &. N
~

SISTEMA MUT/SCPU

~—
~ A | .
4 v-uun winon; | _— /
\ vecon ) /
N SR DINOD :
Q’:ol|nx - orcmvl wnuul(.(mﬂ

1~ X

z [+ 4
NS NE HERHYYNE
é N\ - PEMOD/ > g
\ PECODE, ) a MOD/CODY
) E .
a nrvon/ Ao /
7 DprCoDy. 4

N\ 7

4
VELOCIDAD D kél.ul VARIABLE
SISTEMA MUT/AMDT (64, 128, 256kbit/y

CORRECCION

h DOPPLER

FIGURA 8 -

Configuracion de la carga util de la estacion movil

oLl

‘I

0Ll1



I.

1170

171

Enlace descendente hacia la estacion movil (1 555 GHz)

Potencia del sacelite en RF (20 W)
Percdidas en el alimentador de. diplexor
Ganancia de la ancena dei sacelite (1,5 =)
p.L.r.e. del satélice

Perdidas en el espacio libre (40.000
atmosférica v .La dezida a

k)

la licvia
Poctencia de porzadora en la estacion movil
CGanancia de antena de la
Rizado de la ganancia de
la estacion amovil
Texzperatura de ruido del

estacion aovil
antena de

Teceptor y antena
G/T en la estacioén advil

Constante de Boltzmann
Perdidas en el addea

Relacion portadora/Densidad de ruido (C/No)
Veiocidad binaria (256 kbit/s)

Eb/No

35,0 dBw

-188.3 d8
-0,5 d8

-153.8 dBv
15.0 d8

-1,0 48
24,5 dBK

-10.5 dB/K

-228,6 dBL/K/H:
-1,5 d8

62,8 dBHz
54,1 dBHz
8,7 d8

Enlace ascendence desde la escacion aovil (! 653

Potencia de la estacién mévil en RF (20 4)
Canancia de antena de la estacion movil
Rizado de la ganancia de ancena de

la escacion movil

p.i.r.e. de la estacion aovil

Perdidas en el espacio libre (40.000 wm)
Atenuac:3n azmosférica v La decida a la lluvia

Potencia de portzadora en el sactelite

Ganancia de antena del satélite (1.5 @)
Temperatura de ruido del recepcor y antena

GC/T en el sateélice

Constante de Bol:izmann
Perdidas en el addea

Relacion portadora/Densidad de ruido
Velocidad binaria (256 kbic/s)

EbMe

13.0 dBw
15,0 ¢8

-1.0 d8
27,0 dBw

-188.9 ¢8
-0.5 d8

-162,4 a8

23.8 dB
7.4 dBK

3.6 dB/K

-228.6 dBY/K, Hz
-1.5 d8

62.8 dBHz
S4,1 dBH=

7.0 48

Enlace descendente hacia la estacion sdvil

Potencia del sacélite en RF (20 4)
Perdidas en el alimentador de! diplexor
Ganancia de la antena dei satelite (1.5 =)

p.i.r.e. del sacélice

Perdidas en el espacio libre (40.000 ka)
Atenuac:3dn atmosférica v
Potencia de portadora en la eszacion movil
Ganancia de antena de la
Rizado de la ganancia de
la estacion aovil

Temperatura de ruido del

estacion movil
antena de

receptor y antena
C/T en la estacion movil

Constante de Boltzmann
Pérdidas en el mddea

Relacion portadora/Densidad de ruido (C/No)
Velocidad binarfa (256 kbit/s)

Eb/No

la debida a la lluvia

(1 355 CHz)

13,0 dBw
-1,5 d8
23,5 d8
35,0 dBw

-188.3 a8
-0.5 a8

-153.8 d8v
15,0 d8

-1.0 a8
24,5 dBK

- 10,5 dB/¥

-228.,6 dBW/K /Hz
-1,5 d8

62,8 dBH:=
54,1 dBH:z
8,7 dB

Enlace ascendente desde la escacidén movil (1 655
Poctencia de la estacion movil en RF (5 W)
Canancia de anctena de la esctacion movil

Rizado de la ganancia de antena de

la estacion advil

pP.i.r.e. de la estacion movil

Perdidas en el espacio libre (40.000 kn)

Atenuac:idn atmosidrica v La Zdecida a la lluvia
Potencia de portadora en el sacelice

GCanancia de anctena del sacelicte (1.5 a)
Temperatura de ruido del receptor y antena

G/T en el satélice

Constante de B3ol:zmann
Perdidas en el mcdea

Relacion portadora/Densidad de ruidoe
Velocidad binaria (16,4 Kbit/s)

Eb/No

CHz)

7,0 48w
15,0 d8
-1.0 48
21,0 a8

-188.,9 dB
-0,5 dB

-168 .4 dBW

23.8 d8
27,4 dBK

3,6 dB/K

-228.6 dBY/K/Hz
-1.5 dB

$5.1 dBHz

42,1 dBHz

13,0 48



